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1. INTRODUCCION

La aerodinamica es la pate de la mecéanica de fluidos que estudia los gases en
movimiento y las fuerzas o reacciones a las que estén sometidos los cuerpos que se
hdlan en su seno. Se trata de un campo muy complgo en @ que exise una continua
necesidad de contrastar teoriay experimentacion.

La aerodindmica abarca campos tan dispares como la meteorologia, la
aerodinamica indugtrid (turbinas, chimeneas, etc) o incluso la adtrofisca (gases en las
edrdlas), dn embargo, tradiciondmente ha estado continuamente asociada a la
aviacion. En este sentido, la aerodinamica esta intimamente ligada no solo d estudio de
las fuerzas que actlan sobre los aeroplanos sino también a su edabilidad y A
comportamiento que estos poseen en vuelo. Aqui es donde se centrara nuestro interés, y
mas concretamente su aplicacion d caso de los veleros o planeadores.

Dependiendo de la velocidad relativa de un cuerpo con respecto d are la
aerodindmica se puede subdividir en subsénica cuando la velocidad es inferior a la
velocidad ddl sonido en d fluido y supersdnica cuando la velocidad es superior. Aqui
Unicamente trataremos € primer caso puesto que la velocidad dcanzada por un velero
Se mantiene muy por debgo de la velocidad del sonido.

Los veleros o planeadores son maguinas sumamente eficientes y optimizadas sobre
las cuales se han adoptado soluciones que en numerosas ocasiones han Sdo pioneras en
laindustria aeronautica



2. PRINCIPIOS AERODINAMICOS

2.1. Teorema de Bernouiilli

En un trabgo sobre hidrodindmica publicado en 1738, Danid Bernoulli comprobo
experimentamente que "la presdn interna de un fluido decrece en la medida que la
velocidad dd fluido seincrementd’.

El teorema de Bernouilli establece que para un fluido incompresble y no viscoso
en flujo estacionario, la presén y la velocidad a o largo de una linea de corriente estén
relacionadas mediante la expresion:

p+irv?+rgh=_Cte

donde p es la presén de fluido, ? su densdad, V la velocidad, g lagravedad y h la
aturarespecto aun nive de referencia.

Con respecto a la parte de la aerodinamica que nos interesa, podemos considerar a
efectos practicos la densdad del aire congtante y la variacion de dtura despreciable por
lo que laférmula quedaria reducida a:

p+irV?=Cte

Es corriente denominar a término p preson estética pe y d término %2?V2 presion
dindmica pq. La suma de la preson estética pe y la preson dinamica py es constante e
igud a lo que podria definirse como “presidn totd” pr = pe + pg. Toda particula de aire,
e ve sometida a una preson estética y a una presion dindmica En términos generdes,
la preson estética dependera de la dtura a la que esta particula esté situada dentro de la
amoédera, denominandose cominmente preson amodérica La preson  dinamica
depende de factores como la densidad y la velocidad que ésta particula tenga en un
momento dado.

Enfocando este teorema desde otro punto de vista, se puede afirmar que en un
fludo idel en movimiento en d que no hay gportacion de energia cudquier
modificacion de la velocidad se rediza a coda de una variacion en la presion. No
obstante, d intervenir la velocidad d cuadrado resulta 4 veces mas costosO
energéticamente doblar la velocidad que doblar la presién, o lo que es lo mismo,
pequefias variaciones de velocidad provocaran grandes variaciones de presion.

Por gemplo, imaginemos que una particula viga de la podcion 1 a la poscion 2 y
gue inicidmente @ vador de la denddad fuese ? =1, € de la presién esté@tica fuese p=8y
e de la velocidad V =2, mientras que por dguna razon en la posicion 2 € vdor de la
velocidad es V =4. Entonces, del teorema de Bernouilli se deduce que d vdor de la
presion estética deberia ser p=2.

2 2

+ 41 =p+4i
p 2rV p 2rV Posicion2

Posicion
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Un gemplo préctico del teorema de Bernouilli se puede observar en las diferencias
de “tir0” de una chimenea entre un dia de viento y un dia en cama El funcionamiento
de una chimenea = basa en d diferencid de presones exigente entre € exterior y d
interior de la casa. Cuanto més fuerte sea  viento (mayor presion dinamica) menor serd
la preson amodférica (edtéatica) dd exterior en relacion con la dd interior y, por lo



tanto, mayor sera la tendencia de aire de dentro a ascender por la chimenea para
equilibrar la diferencia de presiones. Por otra parte, S cuando se enciende un fuego, d
humo no asciende por la chimenea y sde hacia la habitacion, una primera reaccion, en
generd, es abrir una ventana 0 una puerta para airear. Sin embargo, con elo se empeora
lagtuacion d anular ladiferencia de preson entre @ exterior y € interior de la casa.

2.2. Efecto Venturi

Una aplicacion directa del teorema de Bernouilli se encuentra en € tubo Venturi.
Un Venturi es un conducto en d que se ha efectuado un suave estrechamiento con €
propdsito de producir succién.

El empleo de carburadores en los motores “amosféricos’ de combustion interna se
basan en € efecto Venturi para preparar la mezcla correctade airey combustible.

Su funcionamiento se basa en @ aumento de velocidad (+V) que sufre @ fluido d
trangtar por la zona angosta dd conducto. Como ya hemos visto por Bernouilli, esto
genera necesariamente un descenso de la presiéon del aire ((P) en ese punto, provocando
lasuccion dd combugtible ddl cand de dimentacion dli stuado (figura2.1).
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Fig. 2.1 Efecto Venturi.

S s obsarva la figura 2.1 y se consdera sdlo la parte inferior dd tubo Venturi, se
ve que guarda cierta Smilitud con € extrados de un perfil dar.

Podemos comprobar de forma préctica @ efecto Venturi, S en un dia que haga
viento cerramos una puerta. Al ir entornando la puerta, notaremos un progresivo
aumento de lavelocidad de la corriente de aire.

2.3. 32ley de Newton
La mecanica clésica edtablece, a través de las tres leyes de Newton, una conexion
entre e cambio en d movimiento de un cuerpo y las fuerzas externas que actlian sobre
d. En liness generdes, podriamos enunciar las tres leyes de Newton de la siguiente
forma
1. Un cuerpo en movimiento uniforme en linea recta conservara ese movimiento a
menos que actle sobre € una fuerza externa.
2. Laacderacion de un cuerpo es directamente proporciond alafuerza aplicada
3. S dos entidades interaccionan, a toda fuerza que gerza la primera sobre la
segunda (accion) le correspondera otra igual y de sentido contrario gercida por
la segunda sobre la primera (reaccion).

Para comprender mgor € dgnificado de edtas leyes en un fluido, imaginemos un
chorro de agua que es desviado de su trayectoria por una supeficie plana (ver figura
2.2). El agua, que tiene una velocidad Ve a la entrada, es desviada por € cuerpo plano
obteniendo una velocidad Vs a la sdlida. Las dos primeras leyes de Newton establecen



que para que las particulas que componen d fluido modifiquen su velocidad, & cuerpo
edta gerciendo una fuerza sobre € chorro de agua. Sin embargo, por la tercera ley de
Newton sabemos que a toda accion le corresponde una reaccion, es decir, que € fluido
gerce una fuerza Fys iguad y de sentido contrario sobre € cuerpo plano. Por tanto, €
chorro de agua tiende a levantar y empujar hacia la derecha a sdlido, apareciendo una
fuerza de sustentacion a pesar de ser un cuerpo plano.
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Fig. 2.2 Implicacionesde la 32 ley de Newton.

Se puede comprobar un gemplo de accidn/reaccién § sacamos una mano por la
ventanilla de un coche en marcha y la orientamos para que la pama forme un angulo de
45° con la horizontd. Al desviar la corriente de aire hacia ago, la mano tiende a subir.
Ademés, laresistencia hace que quierairse hacia atrés.

Otro caso de accidn/reaccion se puede verificar 9 observamos lo que ocurre a
soltar un globo hinchado. La tensén de la pared del globo expulsa d are dd interior,
pero lafuerzade este d sdir empujad globo en sentido contrario.



3. CAPA LIMITE

3.1. Viscosdad

La viscoddad es la propiedad del fluido que determina la resstencia o friccion
interna que presentan las paticulas a dedizar unas respecto a las otras. En un fluido
Newtoniano, la viscosdad g se define como la constante de proporciondidad que
relaciona e esfuerzo cortante con € gradiente de vel ocidades.

Cuando un solido se desplaza por € interior de un fluido en reposo, la capa de
fluido (are en d caso que nos interesa) en contacto con la supeficie dd Sdlido se
comporta como S estuviera adherida a @ moviéndose a la misma velocidad a la que se
desplaza d solido. La capa inmediatamente proxima no tiene la misma velocidad, sno
una velocidad ligeramente menor debido a que existe un dedizamiento de una cgpa
sobre otray cuya diferencia depende ddl vaor de la viscosidad.

La cgpa de fluido en contacto induce a la sguiente cagpa para que e mueva a la
misma velocidad que dla sn conseguirlo completamente, ésta a U vez lo hace sobre la
sguiente capa para que se mueva igud que dla y ad sucesvamente hadta dcanzar las
capas de fluido en reposo que se encuentran agadas dd sdlido. Podria decirse que d
dedizamiento de la primera capa da lugar a una fuerza de rozamiento que actia en
sentido contrario d dd movimiento del sdlido.

Para que d sdlido continle su movimiento a una velocidad V constante es necesario
golicarle una fuerza F, también congtante, a fin de vencer las fuerzas de rozamiento que
se originan entre las capas dd fluido d dedizarse unas sobre otras.

Cuanto mayor sea la viscosddad dd fluido, mayor serd la magnitud de las fuerzas de
rozamiento que actta sobre € sdlido.

3.2. Capalimite laminar y capa limite turbulenta

Como ya se ha mencionado, la capa de are en contacto con la superficie dd da
permanecera adherida a ésta desplazdndose con su misma velocidad. Las capas
sucesivas van sufriendo un retraso (dedizamiento) sendo éste mayor cuanto mayor sea
la digancia a la superficie, decreciendo paulatinamente su velocidad hasta que ésta es la
misma que lade lamasade aire por laque @ cuerpo se desplaza.

La masa de are que exige entre la superficie de da (primera cgpa a la misma
velocidad que la superficie) y € punto donde la velocidad de la capa es practicamente la
misma que la de la masa de are en la que s desplaza € da se denomina capa limite
(figura3.1).
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Fig. .31
Hg. 3.1 Capalimite laminar.

S imaginamos un perfil Stuado en una corriente de are estacionaria, diremos que
e espesor de la cgpa limite es la digancia desde d punto de la superficie (velocidad



cero) hasta € punto donde la capa de are tenga en la préctica la misma velocidad que la
corriente de are en laque d perfil se encuentra

A efectos practicos, € flujo Igos dd cuerpo puede considerarse como un fluido no
viscoso, mientras que en las proximidades de la superficie donde la viscosdad de
fluido no puede despreciarse, d fluido se estudia siguiendo la teoria de cgpa limite cuyo
epesor es muy delgado en comparacion con las dimensones de un da Eda
circunstancia ha permitido a los disefiadores aplicar con éxito Bernouilli a pesar de ser
e are un fludo compresble y viscoso, puesto que la distribucion de presones a lo
largo de la superficie se puede determinar de b teoria no viscosa como S la capa limite
no existiese.

Capa limitelaminar

A la cgpa limite en la que & movimiento se presenta ordenado en forma de capas
parddas s le denomina cgpa limite laminar.

La exigencia de la capa limite puede comprobarse observando como las gotas de
lluvia sobre la superficie de un coche 0 avion no son barridas por la corriente de are
SN0 que se desplazan lentamente.

Punto detransicion

Cerca dd borde de ataque, la capa limite permanece en régimen laminar (capas de
dre paaddas a la supeficie da). Mientras € are avanza por € aa adgéandose dd
borde de aague, € rozamiento provocado por € dedizamiento de las capas va
transmitiendo energia a las cgpas més agadas, haciendo que & espesor de la capa limite
laminar aumente paul atinamente.

A cieta digancia dd borde de aague, la capa limite laminar empieza a sufrir
perturbaciones que destruyen d régimen laminar para convertirlo en turbulento. El
punto de la superficie donde las capas de are de la capa limite pierden su parddismo
con la superficie dd aa se denomina punto de transcion.

El punto de transicion depende de la rugosidad de la superficie y de propiedades ddl
flujo englobadas en & nimero adimensona conocido como nimero de Reynols. Egte
nimero se determina a partir de la densdad y viscosdad del fluido, su velocidad y una
dimension caracterigtica dd perfil.

Capa limite turbulenta

En la cgpa limite turbulenta las particulas ya no se desplazan ordenadamente en
capas pardeas, sno que se desplazan cadticamente perturbando capas cada vez mas
dgadas a la superficie del day haciendo crecer € espesor de la capa limite de forma
més acentuada.

La velocidad del avion se ve dectada d trangmitirse parte de su energia a los
torbelinos que d amentar de tamaiio y velocidad aumentan a su vez, como
consecuencia, lameagnitud de laresistencia de friccion.

Ejemplos de flyo laminar, flujo turbulento y punto de trandcidn se pueden
observar en la columna de humo de la combustion de un cigarro o en d cafio de agua, d
dar més 0 menos caudal cuando se abre un grifo.

La friccion generada sobre la superficie sdlida en la capa limite turbulenta es mayor
gue la generada en la capa limite laminar. Desde este punto de vida, seria interesante
retrasar e punto ck transgcion lo méximo posible a fin de reducir la resstencia. Por esta
razon, es importante mantener las das limpias, puesto que un aa sucia posee
irregularidades que pueden addantar  punto de transicion reduciendo la €ficiencia de
nuestro avion.



No obstante, no hay nada gratuito y la perdida de sugentacion debida d
desprendimiento de la cagpa limite cuando hay un gradiente adverso de presion
(gradiente creciente de presiones) se produce mas féacilmente en la zona laminar que en
la zona turbulenta. Por esta razon, los disefiadores prefieren sacrificar parte de la
eficiencia en favor de la seguridad, llegando a una solucién de compromiso que evite
gue la zona laminar s extienda hasta regiones donde se pueda producir fécilmente
desprendimiento de la capa limite como se muestraen lafigura 3.2.
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Fig. 3.2 Capalimite sobre el perfil.

3.3. Aplicaciones précticas

Pelota de Golf

Los antiguos jugadores de Golf sabian que las pelotas usadas, cortadas y rugosas
volaban mas lgos que las recién edtrenadas que, en aquella época, eran perfectamente
lisss.

S imaginamos una efera lisa en una trayectoria rectilinea dentro de un fluido
(figura 3.3), 9 la velocidad del fluido en € punto 1 donde no recibe la influencia de la
eferaes V, en d punto de remanso 2 sera nula, en @ punto 3 sera mayor que Vy end
punto 4 serd méxima (efecto Venturi). A mismo, 9 la presén en d punto 1 que no
recibe la influencia de la efera es P, en @ punto de remanso 2 serd mayor que P, en €
punto 3 menor que P y minma en & punto 4. La velocidad va aumentando a medida
gue se acerca d punto de seccién maxima 4, mientras que la presién va descendiendo de
manerainversad cuadrado de lavelocidad (Bernouilli).

Por otra pate, la disminucion de la presion desde € punto 2 hasta € punto 4
favorece d avance de la esfera, es lo que se conoce como gradiente favorable de
presion.

Gradientea | Gradiente en

favor. .--~ Mt -~ contra.

-

Fig. 3.3 Desplazamiento de unaesferalisa



Parece 10gico pensar que a partir de ese punto e invertira € proceso hasta llegar d
punto de remanso 6 en € que la velocidad volveria a ser nula y la presidén méxima, y de
hecho asi ocurriria de no ser por laviscosdad.

Intuitivamente, la velocidad a partir dd punto 4 (velocidad maxima) debe ser lo
auficientemente grande para vencer € gradiente de presiones desfavorable (creciente)
gue va a encontrar hasta llegar a punto 6, conocido como gradiente de presiones
adverso. Debido a rozamiento provocado por la viscosdad y a gradiente en contra, la
velocidad de las particulas disminuye, tendiendo a anularse antes de llegar d punto 6 vy,
por tanto, a concentrarse antes de ese punto originando € desprendimiento de la capa
limite en forma de torbellinos.

La estela de remolinos generada, 9 bien se amortigua a cierta distancia, de nuevo a
causa de la viscosidad, es practicamente tan ancha como € diametro de la efera 'y la
resstencia que esta sufre a avance es proporciond d tamafio de la estela. Para reducir
la resgtencia d avance se ha de reducir € tamafio de la estela, lo cud equivae a retrasar
e desprendimiento de la cgpa limite.

La rugosdad de la superficie que @ uso provocaba en una antigua pelota de golf
lisa, perturba la cgpa limite laminar transformandola en una capa limite turbulenta antes
de que ésta sobrepase la seccion maxima. Una vez sobrepasado @ diametro maximo, la
cgpa limite turbulenta sigue pegada a la supeficie de la peota por més tiempo,
reduciendo € tamafio de laestelay, por lo tanto, reduciendo laresstencia (figura 3.4).

Las pelotas de golf modernas, las pelotas c tenis y algunos cascos de motocicleta
entre otros son fabricados con la cantidad de rugosdad exacta para generar
controladamente flujo turbulento. Esa es la razon de las pequefias concavidades o la
pelusa que | as pelotas de tenis presentan en la superficie.
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Fig. 3.4 Estelaen unaesferalisavs unaesferarugosa



Efecto Magnus

En d gemplo de la pdota de Galf, la efera vigaba por € fluido sSguiendo una
trayectoria rectilinea S a esa misma efera se le imprime una cierta rotacion, €
movimiento de la supeficie generara una corriente (circulacion) en € fluido que la
envuelve con ladireccion de larotacion (figura 3.5).

La velocidad dd fluido adrededor de la esfera variara segiin se encuentre con éda a
uno u otro lado del ge de rotacion. La diferencia de velocidades genera una diferencia
de presiones que propicia € desplazamiento laterd de la esfera hacia d lado en d que la
velocidad de la superficie debida a la rotacion se opone a la velocidad de avance de la

esfera

Mientras la effera conserve @ movimiento rotatorio, generara circulacion a su
arededor. No obgtante, a causa de la viscosidad la rotacion se va amortiguando con lo
gue lacirculacidn disminuye asi como la sugtentacion S generada.

El efecto Magnus es conocido y empleado en muchos deportes de pelota para
desviar lanzamientos 0 hacerlos en forma de pardbola. Estos se conocen como tiros con
“efecto” y se basan, como ya se ha visto, en un lanzamiento de la pelota con rotacion.

R e -
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Fig. 8.34
HIg. 3.0 ETECIO Miagnus.



4. PERFILESALARES

4.1. Descripcion del pefil

Las alas son los elementos del avion responsables de la sustentacion. Su forma
geométrica juega un papd fundamenta en la sugtentacion cuando € are pasa a través
de dlas. A la forma geométrica obtenida tras efectuar un corte transversa del da se
denomina perfil. En la figura 4.1 se muestra d perfil en la que se sefidan sus partes més
importantes. Las das tienen pefiles disefiados especificamente para las caracteridticas
de avion.
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Fig. 4.1 Perfil dar.
- Extrados. Esla superficie superior del da
- Intrados: Eslasuperficieinferior dd da

- Bordedeataque: Es la arista anterior del da. Su curvatura corresponde a la dd
radio ddl circulo tangente d extrados e intrados.

- Borde de fuga: Es la arista posterior del ala donde se unen extrados e intrados. Su
radio es e minimo que permitala congruccion dd da

- Cuerda: Es la linea recta imaginaria que une & borde de aaque con €
borde de fuga. Es una dimension caracteristicade perfil.

- Curvaturamedia  Es la linea imaginaria que equidistante d extrados e intrados une
el borde de ataque con € de fuga

- Ordenadaméxima: Es la digancia méxima entre la linea de curvatura media y la
cuerdade perfil. El vaor sude darse en % de la cuerda.

- Espesor: Es la digancia maxima entre € extrados y € intrados. Su vaor y
posicion se expresan en % de la cuerda.

Tiposde perfiles.
En relacion asu forma podemos clasificar alos perfiles como (figura4.2):
- Admédtricos. Aquellos con diferencias de curvatura entre extrados e intrados. Con
angulo de aague igua a cero producen sugtentacion. Son los que



equipan las superficies dares de la totdidad de los planeadores
actuaes.

- Sméricos. Respecto a su cuerda, no  producen sustentacion con angulo de aague
igud acero. Son los utilizados en estabilizadores y derivas.
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Hg. 4.2 Pertiles segun su torma.

Enrelacion asu estabilidad (figura4.3):

- Inestables: Son los de perfiles asmétricos y tienen tendencia a apartarse de
su posicion de equilibrio por lo que necesitan de “estabilizadores’
para mantener € vuelo rectilineo.

- Indiferentes: Gengrdmente los pefiles dméricos que mantienen una
trayectoria de vueo Sendo necesaria una correccion para
desviarlosde dla

- Auto-estables:  Son los que auto-estabilizan la tayectoria de vuelo (das volantes,

dlas delta).
@(’7 Insstalle

_______ L
@ Indiferente
- =
B, Auto-estable
Fig. .55 —

Fig. 4.3 Perfiles segln su estabilidad.

En rdlacion asu espesor (figura4.4):

- Altoespesor: mayor a 15% de la cuerda, producen gran sustentacion pero
también més resgencia Son utilizados en aviones de baga
velocidad o de gran carga dar (aviones de transporte).

- Bgoespesor: menor d 15% de la cuerda, producen menos sustentacion y menos
resstencia. Son utilizados en aviones de ata velocidad.



Eapesor 20 %.

Fig. 4.4 Perfiles seglin su espesor.

Enrdacion alaposicién del maximo espesor (figura4.5):

- Criticos. Con d punto de maximo espesor atrasado (a un 40-50% de la cuerda),
no admiten angulos de ataque eevados, ni baga velocidad (con bgo
espesor, en veleros de Ultima generacion).

- Nobless Con d punto de maximo espesor adelantado (a un 25-30% de la
cuerda), admiten angulos de aague devados (15-18°) y tienen una
velocidad de pérdida més bga permitiendo un pilotge menos experto
(con dto espesor, en veleros de iniciacion).

r‘to. Maximo 40 %.
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Fig. 4.5 Perfiles seglin su posicién del méximo espesor.

4.2. Viento rddivo

Es la corriente de are producida por € movimiento dd avion d desplazarse. El
viento relativo es paradelo a la trayectoria de vuelo y de direccion opuesta. Su velocidad
es la relativa dd avidén con respecto a la velocidad de la masa de aire en que este se

mueve.
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Fig. 4.6 Viento relativo.



4.3. Angulo de atague

El angulo de atague es d angulo formado por la cuerda dd perfil y la direccion de
viento rddivo (figura 4.7). Este angulo puede vaia por diversas causss,
principamente a consecuencia de la accion dd piloto sobre los mandos, pero también
por d disefio de las aas (angulos de atague digtintos en ditintas secciones ddl da) o por
las corrientes existent: avion.

H"'\-.._
—

Angulo de ataque

Yiento relativo

Fig. .23
Fig. 4.7 Angulo de ataque.

En la figura 4.8 se pueden observar las lineas de corriente drededor de un pefil
obtenidas experimentalmente para digtintos angulos de ataque. Estas lineas son de gran
ayuda puesto que, por definicidn, la velocidad de cudquier particula situada sobre una
linea de corriente es tangente a ésta. Ademés, cuando € flujo es estacionario (constante
en d tiempo) & camino que describen las particulas coincide con las lineas de corriente.

Cuando @ &ngulo de ataque es nulo (a=0) las Ineas de corriente rodean € perfil
adaptandose perfectamente a contorno, juntandose en las proximidades de la zona mas
ancha dd perfil. Por otro lado, la tangente a las lineas de corriente inmediatamente antes
y después del perfil tiene gproximadamente la misma direccion.

S s aimenta este angulo (0<a< ac), las lineas de corriente siguen adaptandose a
contorno del perfil d tiempo que un mayor nimero de lineas de corriente tiende a pasar
por encima dd perfil (extrados) y por tanto, tienden a juntarse més estrechamente en las
proximidades de la zona superior del perfil. En particular, podria consderarse que $ se
aumenta @ angulo de atague es como S se aumentara la curvatura de la parte superior
dd pefil. En cuanto a la tangente de las lineas de corriente inmediatamente antes y
después dd perfil, se observa una variacion en la direccién tanto mayor cuanto mas
grande es & angulo de ataque.

A medida que @ éangulo de ataque aumenta se acerca a un \alor (a"a) a partir de
cud las lineas de corriente se desprenden dd extrados del perfil. A este vdor s le
denomina angulo de aague critico y condituye un punto de vitd importancia ya que
define la pérdida de sustentacion.

Fig. 4.8 Lineas de corriente en funcion del angulo de ataque del perfil.




5. FUERZASEN VUELO

5.1. Sudentacion y resigtencia

Para producir la sugentacion, € da utiliza de forma conjunta los principios
descritos en € apartado 2.

En primer lugar, td como se dexribié en d gpatado 4, d pefil genera una
distorson de las capas de aire que estén en sus proximidades. En la figura 5.1 se gprecia
gue las lineas de corriente proximas a extrados se acercan de forma considerable, lo
cud es sintomédico que en esta zona se produce un aumento de la velocidad tanto mayor
cuanto mayor es d acercamiento de las lineas de corriente. Ademés, d aumentar €
angulo de atague se produce una variacion en la direccion de la velocidad a la entrada y

alasdidadd pefil.

Fig. 5.1 Lineas de corrientes sobre el perfil.

Sobre las capas de aire se produce una distorson desigud en € extrados y en d
intrados. Mientras que en las capas de are proximas a intrados gpenas ven interferido
su camino, las que lo hacen en las proximidades d extrados se ven obligadas a circular
por & estrechamiento que este provoca (figura 5.2).
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Fig. 8.21
Fig. 5.2 Distorsién de las capas de aire préximas al extrados

Se sabe que la velocidad ddl are aumentara en € estrechamiento (Venturi) y que
dlo indefectiblemente vendra acompafiado por un descenso de la presion (succion) en
esa pate dd ada (Bernouilli) como se muestra en la figura 5.2. Por tanto, la preson
sobre la parte superior dd perfil (extrados) es menor a la de la parte inferior (intrados)
resultando en una fuerza neta que tiende adevar d perfil (figura5.3).

Remultante
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A

Fig. 5.3 Distribucién de presiones sobre el perfil.



Sn embargo, eso es una pate de origen de la sustentacion. Cuando € aire
abandona € perfil por d borde de fuga a causa dd paso del aa, para angulos de ataque
positivos € flujo se ve desviado hacia abgjo provocando en ela la reaccion contraria (32
ley de Newton). Edta “deflexion” esta causada por € perfil d dterar la direccion de la
corriente de aire hacia abagjo como se muestraen lafigura 5.4.

6 U STE NTAC[ON (para equllibrar |2 diferen-

cladep raanonce]yc;amo
&

reaccion ala deflexién
+V
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-V =
+ P

Fig. 5.4 Sustentacion por deflexion delas lineas de corriente.

La deflexion es fé&cil de entender hoy en dia, independientemente de la forma que
tenga nuestro perfil, en una éoca en la que los aviones a reaccion usan perfiles fnosy
smétricos donde € teorema de Bernouilli 0 € efecto Venturi pierden influencia.

Como puede apreciarse en la figura 5.5, @ resultado de fuerzas que actlian sobre €
perfil durante € vuedo pueden descomponerse en una fuerza perpendicular a la direccidn
de viento relaivo denominada sustentacion, y otra en sentido contrario a la direccion de
avance dd perfil denominadaresstencia
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Fig 5.7 Coeficiente de sutentacién vs. angulo de ataque.

La cantidad de sugtentacion producida depende, para un mismo pefil, de la
velocidad con la que este se desplaza por d are y de su angulo de ataque. A mayor
veocidad, € diferencid de presones entre € extrados e intrados y la deflexion
aumentan por lo que la sustentacion se incrementard. Por otra parte, cada perfil tiene un
rango de trabgo que varia desde € angulo de ataque de sustentacion nula (=0°), d
angulo de atague de sugtentacion maxima (18°-20°) por encima del cud € perfil entra
en pérdiday la sustentacion producida vudve a ser nula (figura 5.8).

Aprox.

Se produce el
desprendimiento

Fig. 5.8 Angulo de ataque critico.

Se ha destrito la resstencia como una fuerza que se opone a movimiento del
avion. De acuerdo a edta definicion, la resistencia es pardela d viento relativo y opuesta
a la senda de vuelo. Se la podria consderar como un tributo a pagar para obtener la
sustentacion. No obstante, la fuerza resistente mostrada en la figura 5.5 no es la Unica
fuerza que se opone d avance dd avion. Desde € punto de vista aerodinamico, hay dos
tipos de resgencia. La primera es la que se conoce como resstencia parésta. Edta
causada por la friccion supefica que € avidn provoca en la corriente de are d
desplazarse y su vdor depende de la viscosdad del are. El segundo tipo, como la
mostrada en la figura 5.5, es la resistencia inducida. Es un subproducto en la produccion
de sudentacion y esta motivada por la diferencia de presones proyectada en la
direccion de avance. En los dos casos, la resistencia es proporciona d area sobre la que
actlan y estd unafuncion del cuadrado de la velocidad.



Resistencia par asita.

También conocida como Resstencia de formas, es la producida por un objeto a
moverse en € are. Se debe fundamentamente a la resstencia debida a la fuerza de
rozamiento entred sdlidoy € are.

S nos stuamos a cierta distancia delante de un avion y colocamos nuedtra vida a la
dtura de su ge longitudind imaginario, podremos determinar @ tamafio de la seccidn
fronta que este presenta a avance. Carenar esa seccion ayuda a reducir la resstencia
pero ain disponiendo de un buen carenado, cuanto mayor sea la seccion fronta mayor
seralasupeficie latera y por tanto la resistencia parésita que esta provoque.

La resgencia parésita, no aumenta de forma lined con d aumento de la velocidad
ya que la presién dinamica dd aire esta en funcion de cuadrado de la velocidad (figura
5.9)..

Asumiendo que se circule con un automovil a 30 km/h, § se acdera a 60 knvh s
experimentara 4 veces la resstencia anterior. Circulando a 120 km/h la resstencia es 16
veces mas grande que a 30 km/h. Este hecho toma una gran importancia cuando se tiene
en cuenta @ empuje necesario para contrarrestar la resstencia A 30 km/h,  motor ha
de proporcionar por gemplo 25 kg de empuje para mantener esa velocidad. A 60 km/h
necesitara 100 kg y a 120 km/h, 400 kg

Resistencia Parasita.

Resistencla, — o

Velocldad.

Fig. 5.9 Resistencia parasitavs. Velocidad.

Resistencia inducida.

Es la resgencia que se opone d movimiento de un slido en d are por la
diferencia de presiones.

La componente de la fuerza aerodindmica en la direccion de viento rdativo (figura
55) es la resgencia inducida. Esta resisencia aumenta cuando se incrementa € angulo
de atague. Manteniendo € peso y los demés factores constantes, una menor velocidad
requerira mayor angulo de aague para producir la misma sustentacion. Por |o tanto,
cuanto menor sea la velocidad mayor sera la redgtencia inducida. La figura 5.10
muedra la gréfica Resistencia inducida vs. Velocidad. Mientras que la velocidad
decrece, la resstencia inducida aumenta inversamente proporciond a cuadrado de la
velocidad.



Resistencia Inducida.

Reslstencia, ————— =

Velocidad.

Fig. 5.10 Resistenciainducidavs. Velocidad.

Por tanto, existen dos fuentes de resgencia la resstencia parédta y la resstencia
inducida. La resstencia tota que actla sobre € planeador se obtiene de sumar ambas
componentes como se gprecia en la gréfica de la figura 5.11. De dla se observa que

existe unavelocidad paralacud laresgtencia es minima

Resistencia Total.

Eesiatencla,

Velocldad.

Fig. 5.11 Resistencia vs. Velocidad.

En d borde de fuga convergen las corrientes de aire procedentes del extrados y del
intrados, cuya diferencia de velocidades desvian hacia abgo las lineas de corriente. Sin
embargo, la interaccion entre @ are que fluye por @ extrados y € intrados tiene un
efecto mas acusado en @ extremo de da La diferencia de presén entre la parte
superior e inferior de da hace que @ are stuado en € intrados tienda a desplazarse
hecia € extrados donde la presdn es menor. Este efecto es facilmente identificable por
los torbdlinos generados en los extremos del da (figura 5.12). Evitar este fendmeno
reduce laresistenciamegorando la eficiencia del avion.
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Fig. 5.12 Resistenciainducida.

5.2. Fuerzas actuantes sobre & avion

Sobre un aeroplano en vudo actlan una serie de fuerzas, agunas de las cudes
pueden ser manipuladas por d piloto con la findidad de controlar d vuedo. En lineas
generales, bs fuerzas que intervienen durante d vuelo de un velero estén representadas

enlafigura5.13:
it

Fig. 5.13 Balance de fuerzas sobre el planeador.

=

A es la fuerza que impide la caida libre dd planeador, oponiéndose d peso
(resultante aerodindmica, no confundir con la fuerza de sustentacion que es la
componente de la resultante aerodindmica norma d viento relativo y por tanto a
P1).

R esla fuerza que se opone d avance ddl velero y es la suma de resistencia parasita
e inducida. La redgencia actla en la direccion de la senda de planeo (viento
relativo) pero en sentido contrario d avance.

P es la fuerza con la que la Tiera arae d planeador (funcion de la masa y la
gravedad). Edta fuerza se g erce en sentido vertica haciae centro de latierra.

Pl es la componente del peso paralda a la senda de planeo. Edta fuerza es la

responsable de hacer avanzar € velero.

Lafigura’5.14 permite examinar con mas detdle las fuerzas y sus componentes:
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Fig. 5.14 Descomposicion de las fuerzas actuantes sobre el planeador.

Resultante aerodindmica (A)

La resultante aerodindmica se descompone en una componente proyectada sobre €
ge veatica dd avion y otra sobre d ge longitudind. La componente verticd se
denomina sugtentacion y es perpendicular d viento relativo. La componente horizontal
eslaresgencia (figura5.15).
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Fig. 5.15 Resultante aerodinamica.

Componente del peso paralela ala pendiente (P1).

Se ha vido que para que exita sudtentacion es necesaria una velocidad relativa
entre @ arey d pefil. Sn embargo, la fuerza de traccion que € motor proporciona a un
avion para que éste adquiera velocidad no esta disponible en un velero. La utilizacion de
una esfera sobre una supeficie plana e inclinada permite comprender con facilidad
como un velero mantiene lavelocidad durante € vuelo (figura 5.16).
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Fig. 5.16 Resultante aerodindmica.

Al soltar la esfera, ésta desciende empujada por la componente de su peso pardela
a la pendiente, la otra componente (perpendicular a la superficie) mantiene a la esfera en
contacto con la supeficie S a mismo tiempo = deva la supeficie Sn cambiar d
angulo de inclinacion, es poshle que la efera gane dtura respecto d sudo mientras
desciende smultaneamente por la pendiente.

Se puede tradadar € mismo gemplo d velero, donde la trayectoria de vudo forma
un cierto angulo con la horizontal que a incrementarse aumentara la velocidad por ser
mayor la componente “P1”. La velocidad maxima que tedricamente podra ser acanzada
se producira cuando d velero “pique’ en vertical, donde la componente P1 es méxima
a coincidir con € peso.

Sin embargo, mientras en € gemplo de la esfera, ésta desciende apoyada en una
pendiente Sdlida y no necesta velocidad minima de descenso, d veeo tiene que
conseguir su soporte volando lo bastante rdpido como para producir la sustentacion
necesaria. En este sentido, las aas de un velero son parecidas a los esquis utilizados en
esqui nautico que solo soportan € peso del esquiador cuando la velocidad y @ angulo
del esqui son suficientes para generar bastante sustentacion.

Como conclusidn, la fuerza que hace avanzar ad velero es la componente de su peso
en direccién a su trayectoria de vudo que variaa de magnitud en funcion dd angulo
formado por ésta respecto ala horizontdl.

Todo lo anterior funciona correctamente S Unicamente se condderan las fuerzas
gue actlan en d plano longitudind del velero. S se observa lo que ocurre en € plano
transversd £ ve que mientras € veero vuda horizontdmente descendiendo por su
senda de planeo los vectores de la sustentacion y € peso actlan en direccion vertica 'y
en sentido opuesto por !~ i At e slibria antea amshac samanticna conggnte (fig 5.17).

Equllibrio de fuerzas
vuelo horizontal

Fig. 5.17 Fuerzas durante el vuelo horizontal.



Cuando d piloto acciona los mandos para efectuar un virge coordinado
manteniendo la velocidad congtante, € velero dabea Edto orienta @ vector de la
sugtentacion en direccidn d virge mientras que € vector dd peso sigue orientado
veticdmente. El primer efecto es @ deseado para producir € desplazamiento latera
hacia € virge, € segundo es un descenso no deseado a haber desequilibrado € par de

fuerzas (figura 5.18).

\ Desequilibrio de fuerzas
vuelo no horizontal

Fig. 5.18 Fuerzas durante el giro.

S s proyecta € vector de sustentacion contra € ge verticd se aprecia que la
sugtentacion efectiva (opuesta d peso) ha visto reducida su magnitud, o 1o que es lo
mismo, @ equilibrio se ha roto a favor dd peso. De ahi la necesdad de aumentar
ligeramente la veocidad antes de efectuar un virge para que d incremento de
sugtentacion que esto genera compense la reduccion de sugtentacion efectiva que €

angulo de dabeo provoca (figura 5.19).
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Fig. 5.19 Equilibrio de fuerzasdurante €l giro.



También por esta razon, cuanto mayor sea € angulo de aabeo que se desee emplear
en un virgje, mayor serélavelocidad necesaria para completarlo.

Por otro lado, durante @ giro se produce una variacion de la velocidad relativa del
are con respecto d avion, la cud serd mayor cuanto mas agado esté del ge de giro.
Eda variacion de velocidad hace que la sustentacion no sea uniforme siendo mayor en
los puntos ddl da més dgados a ge de giro y menor en los puntos mas cercanos,
produciendo una tendenciaa dabear d avion (ver figura 5.20).
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Fig. 5.20 Distribucion de la fureza de sustentacin durante €l giro.

5.3. Factores que afectan a la sustentacion.

- La forma del perfil alar, puesto que es @ eemento responsable de producir la
fuerza de sustentacion.

- La superficie alar. Cuanto més grande sean las das mayor sea la supeficie
sobre la que se gerce la fuerza de sustentacion. No obstante, @ aumento de la superficie
dar trae consggo un aumento de laresstencia.

-Densidad del aire. A mayor densidad del aire mayor sustentacion.

-Lavelocidad del viento relativo. A mayor velocidad mayor es la sustentacion.

- Angulo de ataque. A mayor agulo de atague mayor la sustentacion. No obstante,
eda relacion unicamente es vdida 9 no se excede € angulo de ataque critico a partir del
cud e pierde la sustentacion.

De edtos 5 factores, normamente € piloto durante € vuelo controla la fuerza de
sugtentacion controlando la velocidad dd viento relativo y @ angulo de aague. No
obstante, en algunos modeos de veleros existen dispositivos disefiedos para posibilitar
maniobras a bga velocidad que permiten modificar hagta ciertos limites la forma dd

perfil.



5.4. Factor de carga.

Cargaalar

Es la relacion entre d peso y la superficie dar del avion generdmente expresada en
Kg/n?. S e peso de un velero en orden de marcha es 320kg y su superficie dar de
10n7 se dice que lacargadar de ese velero es 32 kg/nt.

El vaor dd factor de carga influye y modifica directamente las prestaciones de
velero de ta forma que a cada carga dar le corresponde una curva polar de velocidades
de planeo.

Factor de carga (G)

El factor de caga G se define como € cociente sustentacion/peso. Este vaor
congtituye una medida de los esfuerzos que emplea como unidad de referencia € propio
peso del velero. Se emplea para evaduar los esfuerzos a los que se ve sometida la
edtructurade velero durante las diferentes fases dd vuelo.

En vudo horizontal la sustentacion equilibra d peso por lo que d factor de carga es
la unidad. Cuando la sustentacion aumenta por excima del peso (d tirar de la paanca) d
factor de carga aumenta haciéndose mayor que launidad (G > 1).

Se considera G positivo cuando la sustentacion es mayor que € peso por lo que G >
1 (e piloto nota que aumenta su presién que gerce sobre @ asiento). El caso contrario
se conoce como G negativo (el piloto tiene la sensacion de flotar en @ asento). Como
gemplo, la edructura dd veeo DG-200 (Glaser-Dirks) soporta a velocidad de
maniobra+5.3G y -2.6G, y aveocidad maximaVNE +4.0G y -1.5G.

Como ya s ha vido, d redizar un virge aumenta la fuerza de sugtentacion neta
sobre d velero como se muestra en d gemplo de la figura 5.21. La edtructura del avion
rediza un esfuerzo suplementario d soportar € aumento de sustentacion. Cuanto mayor
sea @ angulo de aabeo empleado en un virge mayor sera @ esfuerzo soportado. En €
virge a 60° que s muedtra en la figura 5.21 d factor de carga es gproximadamente
+2G.

Vector vertical
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Fig. 5.21 Equilibrio de fuerzasdurante un giro con alabeo de 60°.

Una forma dterndiva de plantear @ equilibrio de fuerzas es que d aumentar €
angulo de dabeo la proyeccion horizonta de la superficie dar se reduce por 1o que la
caga da relativa aumenta, lo cud implica un mayor angulo de aague necesario 0 una
mayor velocidad para mantenerse en vuelo. De ahi que la velocidad de pérdida (VP)
aumente con d factor de carga (G).

1,

VP, = G”* VP,



Siendo a d angulo de aabeo. De edta relacion se deduce que s la velocidad de pérdida

nomind (VPy) de un velero es de 80km/h, a +2G la velocidad de pédida sera
VPgp=v2-8071.4-80=112km/h.
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6. FUNCIONAMIENTO DEL AEROPLANO

6.1. Ejesde aeroplano.

Una caracterigtica comin a cudquier artefacto aéreo es que su movimiento se
rediza en las tres direcciones dd espacio. En € caso de un avion,  movimiento se
describe con la ayuda de un sstema de coordenadas cartesano cuyo origen se encuentra
Stuado sobre @ centro de gravedad como & mostrado en lafigura 6.1.

Fig. 6.1 Ejes de movimiento.

El fusdge define d ge longitudind € cud transcurre a lo largo de éste. El giro
producido arededor de este ge provoca € ascenso de una de las dlas y € descenso de la
otra describiendo un movimiento denominado aabeo.

El ge trasversd es pardelo a la linea que une las puntas de las das. Durante €
vuelo recto, € giro drededor de este ge produce una elevacion del morro (encabritar) o
un descenso de éste (picar) en un movimiento denominado cabeceo. Los giros adrededor
de este g e controlan & angulo de ataque y, por tanto, la sustentacion y la velocidad.

El dtimo ge denominado ge vertica corresponderia d ge pependicular a los
otros dos (longitudind y transversal). El giro generado arededor este ge se denomina
guifiaday provoca un desplazamiento ala derecha o alaizquierdade morro.

Durante un vudo normd, @ avion rediza movimientos complgos que no coinciden
con € dabeo, cabeceo 0 guifiada pero S con una combinacion smultanea de estos
movimientos

Las aupeficdes de mando y control modifican la aerodinamica dd avion
provocando un desequilibrio de fuerzas debido a la variacion de su magnitud. Este
desequilibrio, es lo que hace que @ avion s mueva sobre uno 0 mas de sus ges,
incrementando la sustentacion o aumentando laresstencia

6.2. Superficies de primarias.

Por muy bien y eficiente que vude un planeador resulta una gparato indtil 9 no
dispone de un mecanismo que permita d piloto gobernarlo. En particular, € cortrol se
rediza modificando de forma intencionada la geometria de dgunas superficies que
dispone d avion dterando asi la aerodindmica del planeador y provocando los
movimientos de dabeo, cabeceo 0 guifiada En ete sentido, a las superficies
aerodindmicas que permiten controlar d planeador se les denomina supeficies
primarias.

Fundamentamente, las superficies primarias emplean un borde de fuga mdévil como
e mostrado en la figura 6.2 que dtera la curvatura de la superficie y, por tanto, varian la




digtribucion de presones a ambos lados de la superficie movil, modificando la fuerza
neta en uno u otro sentido seglin su posicion.

Fig. 6.2 Desplazamiento producido por las superficies primarias.

Al basarse los mandos de control en principios aerodinamicos, es obvio que su
efectividad serd menor a bgas velocidades. Por dlo, es conveniente tener en cuenta que
en maniobras efectuadas a bga velocidad la efectividad de los mandos se reduce. Por
élo, cuando @ planeador estd Sendo remolcado los mandos tienen una mayor
senshilidad debido a que d remolque se rediza a una veocidad condderablemente
mayor que lavelocidad normd durante € vuelo.

La ubicacion de estas superficies moviles establecerdn los didintos tipos de
dispogtivos de control. Béscamente edtas superficies son los aderones, d timén de
profundidad y € timén de direccion. No obstante, se busca que su posicion eté 1o mas
agadaposble del centro de gravedad afin de aumentar su efectividad.

Alerones

Son las superficies primarias empleadas para generar € aabeo. Edtas superficies
moviles estan ubicadas en los extremos de las das donde producen un mayor par sobre
e avion (ver figura 6.3). Su accionamiento provoca e aabeo dd avidn.

derecho

Fig. 6.3 Ubicacion de los alerones.

Los derones s= accionan moviendo la paanca a la izquierda o a la derecha
dependiendo s queremos dabear @ planeador elevando € da derecha o € da izquierda
respectivamente.

Descender un derdn implica aumentar la curvatura dd perfil 'y, en consecuencia,
incrementar la fuerza de sudtentacion tendiendo a devar d da Por € contrario,
acender € deodn reduce la curvatura de pefil y con dlo aenda la fuerza de
sustentacion tendiendo a descender d da En la figura 6.3 se observa @ efecto que tiene
mover lapaancaaunladoy a otro sobre d aerdn derecho.

B movimiento de la pdanca hacia los lados tiene un efecto inverso sobre los
aerones. Cuando la paanca se desplaza hacia la derecha, € derdn izquierdo desciende
y d derdn derecho asciende como se muedtra en la figura 6.4, mientras que € giro de la
paanca hacialaizquierda produce € efecto contrario.
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Fig. 6.4 Generacién del alabeo.

Este movimiento asmétrico de los derones hace que sus efectos para generar € aabeo
se complementen. Cuando la pdanca se desplaza hacia la derecha, d aderon Stuado en
e da izquierda desciende, aumenta la curvatura y, en consecuencia, incrementa la
fuerza de sugtentacion tendiendo a devar @ aa Por € contrario, @ aeron Stuado a la
derecha asciende, reduciendo la curvatura y atenuando con dlo la fuerza de sustentacion
gue tiende a descender € da El efecto inverso se produce cuando la palanca se
desplaza haciala derecha.

Cerca de la velocidad de pérdida, la modificacion de angulo de atague que se
produce por  movimiento de los aerones sdlo tiene un ligero efecto en la sustentacion,
reduciendo su efectividad en las proximidades de la velocidad de pédida Paa
minimizar éte inconveniente, agunos planeadores tienen las das disefiadas de td
manera que d angulo de atague en las puntas de las das es menor d que tienen cerca
del encagtre. A la variacion dd éngulo de ataque en funcion de la distancia d encastre
s le conoce como torson y con dlo d disefiador logra que la zona del aa cerca dd
encedtre entre en pédida antes que las puntas permitiendo que los aerones aun sean
efectivos cuando € planeador entraen pérdida.

No es deseable que € extremo del da sea la zona que entre en pérdida en primer
lugar, sobre todo s € extremo de un aa entra en pérdida antes que € otro, lo cua no es
infrecuente. La torsdn ayuda a evitar ese inconveniente pero una torson excesiva
somete d da a unos momentos de torsidn y flexion importantes cuando € planeador
vuelaagran velocidad, pudiendo llegar en casos extremos aromper € aa

Los derones permiten controlar  movimiento de dabeo pero tienen un efecto
secundario sobre la guifiada conocida como guifiada inversa. El piloto de un planeador
en vuelo recto que desee girar a la derecha abeando Unicamente € planeador inicia un
movimiento de paanca hacia la derecha que incrementa la sugtentacion sobre € da
izquierda y la reduce sobre € aa derecha Cuando @ dedn izquierdo bga para
aumentar la sudtentacion, aumenta su angulo de atague e incrementa a su vez la
resstencia inducida. En € aderon derecho se produce € efecto inverso reduciéndose la
ressdencia Eda diferencia de resgencia en la punta de las das hace girar inicidmente
a planeador en sentido opuesto d deseado, esto es hacia la izquierda. El resultado es un
movimiento del morro hacia la izquierda que puede ser evitado con € uso apropiado de
timon de direccion.

En casos excepciondes @ funcionamiento de los derones se podria invertir cuando
s usan violentamente cerca de la velocidad de pérdida Los aerones provocan una
vaiacion de la curvatura dd perfil que modifica € dngulo de atague. Normamente, d
accionar @ derdn Stuado en @ da que se desea eevar incrementa @ angulo de ataque
aumentando la sustentacion y con dlo eevando € da Sin embargo, S d estar cerca de
la velocidad de pérdida d angulo de atague aumenta hasta superar € vaor critico,
entonces en lugar de aumentar la sustentacion como era de esperar se produce una
rgpida pérdida de ésa de td manera que @ da llega a descender pudiendo iniciar una
caida en barrena.



Los derones rompen la regulaidad de la supeficie dd da disminuyendo su
rendimiento.

Timdn de profundidad

El timon de profundidad se ubica sobre la superficie horizontal Stuada en la cola
del avién (empenge) como se muestra en la figura 6.5. Su posicion se encuentra en una
zona aeada del centro de gravedad haciendo que € par que genera sobre € avidon sea
mayor y, por tanto, aumenta su efectividad.

El accionamiento ddl timén de profundided es @ responssble del movimiento de
cabeceo, controlando € angulo de atague.

Tirman de
profundidad”

Fig. 6.5 Ubicacion del timén de profundidad.

El timén de profundidad se acciona moviendo la pdanca hacia arés y hacia
addante. Cuando la padanca s tira hacia addante (ver figura 6.6 izquierda), la
superficie mévil dtuada en @ timén de profundidad bga generando una curvatura sobre
la superficie de tad manera que aumenta la fuerza ascendente de sustentacion en la cola,
lo cud provoca su subida y con elo una bgada dd morro, produciendo con elo una
disminucion de angulo de ataque. El efecto inverso se produce cuando se tira de la
palanca hacia atras.
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Fig. 6.6 Generacion del cabeceo.

Timon dedireccion

El timon de direccion se ubica sobre la superficie vertical dtuada en la cola dd
avion (empenge) como s muestra en la figura 6.7. Su posicion se encuentra en una
zona agada del centro de gravedad haciendo que € par que genera ®bre @ avidon sea
mayor Yy, por tanto, aumentando su efectividad.

El accionamiento dd timén de direccion es d responsable ded movimiento de
guifiada.

La supeficie verticd de la cola puede considerarse aerodindmicamente un perfil
simétrico y, por tanto, puede consderarse un perfil neutro que no genera ninguna fuerza
haciala derecha o izquierda
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Fig. 6.7 Ubicacion del timoén de direccion.

Tirman de
direccidn

Para accionar € timén de direccion € piloto opera con los pies. Al pisar  pedd
derecho, € timon de direccion gira hacia la derecha, generando una curvatura de la
superficie que produce una fuerza hacia la izquierda que hace desplazar  morro dd
avion hacia la derecha (ver figura 6.8). Al pisar € peda izquierdo se produce € €efecto

contrario.
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Fig. 6.8 Generacion delagui nada

El timén de direccion permite controlar @ movimiento de guifiada pero tiene un
efecto secundario sobre @ movimiento de alabeo. S en un vudo recto d piloto decide
presonar Unicamente € peda derecho, d timon de direccion hace que € morro de
planeador gire hacia la derecha Eto implica que @ da izquierda tenga una velocidad
mayor que la del da derecha por estar més agada dd ge de giro. Edta diferencia de
velocidades implica que la sustentacion en la punta del da izquierda sea mayor que la
dd ada derecha, provocado una diferencia de sustentacion que hace adabear €
planeador hacia la derecha. Este efecto secundario produce € aabeo en la direccion
adecuada, por lo que para iniciar correctamente un giro sempre debe usarse pedd y
palanca en ese orden.

No obstante, este efecto secundario cerca de la perdida se hace muy intenso y
peligroso puesto que puede dar lugar a la barrena 9 € da interior del giro reduce su
velocidad por debgjo de la velocidad de pérdida

6.3. Superficies de secundarias.

En & proceso de meora de las prestaciones de los veleros y de su adaptacion a las
diferentes fases del vuelo, los disefiadores debieron afrontar un delicado compromiso.

Por un lado, se debia conferir d velero la capacidad de vuelo a bga velocidad,
necesaria para un vudo en térmica eficiente ad como paa redizar despegues y
aterrizgjes con un ato grado de seguridad. Por otro lado, era necesario dotar a velero de
una dta velocidad de crucero que permitiese rdpidas trandgciones en los vudos de
distancia para conseguir medias o més dtas posibles.




Las caracteristicas de los perfiles dares que se adaptan a cada uno de estos
propdsitos son basicamente opuestas. Para volar a velocidades lentas se debe poseer un
perfil con una velocidad de perdida bga que generdmente n de ato espesor, punto de
maximo espesor adelantado, linea de curvatura media acusada (gran asmetria),
coeficiente de sugtentacion (Cs) dto y elevada resstencia. Por € contrario, para volar a
dta veocidad interesa perfiles de bgo espesor, punto de maximo espesor retrasado,
linea de curvatura media plana, coeficiente de sustentacion (Cs) bgo y una bga
resi stencia que resultan en unos perfiles con velocidad de pérdida mas ata.

La solucién generdmente més empleada ha ddo disponer de un perfil con un
coeficiente de sudentacion (Cs) vaiable en d que € piloto puede controlar
directamente la sustentacion seguin le interese. Edte tipo de perfil posee un coeficiente
de sugtentacion bgjo cuando es necesaria la méxima velocidad pero que en vuedo de
térmica asi como en d aerrizge puede ser modificado para obtener un aumento en d
coeficiente de sustentacion que le permite volar amenor velocidad.

Con td findidad, exigen un conjunto de supeficies denominadas supeficies
secundarias cuyo objetivo es modificar lafuerza de sustentacion.

Flaps

Los flaps son dispositivos hipersustentadores utilizados en veleros de las categorias
Carera y Open. Pemiten disminuir la velocidad de pédida durante € vueo
modificando la curvatura dd perfil o aumentando la superficie dar. Su funcion es la de
aumentar la sustentacion cuando se vuda a veocidades inferiores a agudlas para las
cuades = hadisefiado d aa

Los flaps condtituyen partes moviles Stuadas en las zonas centrdes de las das que
actlen amultaneamente de forma smétrica en @ borde de fuga y que ad desplazarse o
pivotar varian la curvatura de pefil origind (ver figura 6.9). A su vez, edos
dispostivos permiten d piloto variar d angulo de incidencia d modificar la curvatura

dd perfil.

Fig. 6.9 Ubicacion delos flaps.

Se conddera flgp podtivo cuando la curvatura se ve aumentada (figura 6.10 B) y
por condguiente aumenta @ coeficiente de sustentacion (Cs). Por otro lado, se considera
flap negativo (figura 6.10 C) cuando la curvaiura se reduce con la consguiente
reduccion del coeficiente de sustentacion y laresistencia.

Su empleo tiene un limite de velocidad, pasada la cud no deben accionarse pues
podria ocasionar dafios en la estructuradel planeador.
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Fig. 6.10 Flaps.

Aerofrenos

Los aerofrenos son dispodtivos hiposustentadores destinados a  reducir  la
sugtentacion 'y se utilizan cuando es necesario acentuar temporamente la pendiente de
planeo Sn aumentar la vel ocidad.

Los aerofrenos funcionan sempre en parga y de forma smétrica en las dos das.
También conocidos como rompedores o0 expoliadores (spoilers) de capa limite,
destruyen la sustentacion de la zona del ala donde estén situados afectando también a las
adyacentes, 1o que da como resultado una reduccion aparente de la envergadura efectiva
del velero.

Exigen diferentes configuraciones s bien la més extendida es la de supeficies de
extrados (ver figura 6.11), también se emplean agrofrenos que combinan extrados e
intrados o de borde de fuga. Cuando los aerofrenos se encuentran cerrados estén ocultos
en la superficie de las das, rompiendo |a continuidad de esta superficie cuando se abren.

Spoilers

Fig. 6.11 Aerofrenos.

Los agrofrenos también generan un aumento de resstencia Esta resstencia hace
que tedricamente con los agrofrenos abiertos € planeador esté disefiado para no exceder
laveocidad maxima VNE.

En los veleros modernos | os aerofrenos pueden ser usados a cuaquier velocidad.



7. ESTABILIDAD Y CENTRADO

7.2. Centro de presionesy centro de gravedad
La dtuacion del centro de gravedad respecto a centro de presiones tiene una
enorme importanciaen laestabilidad y controlabilidad dd avidn.

Centro de gravedad

Se denomina centro de gravedad a punto tedrico donde se considera gplicada la
resultante del peso del avion.

Su posicién especifica es de cgpitd importancia para la etabilidad y varia para
cada modelo de avion siendo solo posible desplazarlo dentro de los limites de seguridad
establecidos por & disefiador.

Un cambio en & equipo de abordo (g. un piloto de diferente peso) cambian la
posicion del ceiro de gravedad. También una reparacion de cieta importancia
efectuada en una zona agada dd centro de gravedad (rotura del fusdge) puede
modificar su posicion, requiriendo una redistribucion de pesos para volver a Stuar €
centro de gravedad dentro dedl margen edtablecido por d fabricante. Sin embargo, los
tanques de lastre dd velero suele estar Stuados en € centro de gravedad por lo que
cargar 0 Soltar lastre no afecta a la posicion de centro de gravedad, no afectando a la
estabilidad ddl velero.

Centro de presiones

Se denomina centro de presiones ad punto tedrico donde se considera aplicada la
resultante aerodinamica para que produzca un comportamiento dindmico equivaente a
efecto que origina la digtribucion de presiones. Su posicidon se expresa en % de la cuerda
desde € borde de ataque.

En la figura 5.3 se muedtra la distribucidn de presiones sobre € perfil y la resultante
de esta presion aplicada sobre € centro de presiones.

La posicion dd centro de presiones de un ala depende de la forma dd pefil y de
angulo de atague. Conforme éste aumenta, la distribucion de presiones negativas del
extrados aumenta y se desplaza hacia € borde de atague. Se puede afirmar que € centro
de presones se adelanta cuado € angulo de atague aumenta y se atrasa cuando éste
disminuye. El margen de desplazamiento del centro de presones sude esar entre d
25% Yy e 60% de lacuerda.

25% B0%

Fig. 7.1 Limitesdel centro de presiones.

7.2. Edtabilidad ettética

La edabilidad estética es la tendencia de un cuerpo a recuperar la posicion de
equilibrio cuando por dguna peturbacion extena ha dSdo gpatado de dla,
independientemente del tipo de movimiento que describa para dllo.

Como se puede ver en la figura 7.2, la estabilidad se clasifica en tres tipos. positiva,
neutray negativa

Estabilidad postiva se consdera edtéicamente estable d cuerpo que gpartado de

su posicion de equilibrio tiende a recobrar dicha posicion.




Edtabilidad negativas se consdera estéticamente inestable a cuerpo que apartado de
U posicion de equilibrio tiende adgarse de dla

Estabilidad neutra: se consdera estéticamente indiferente d cuerpo que apartado de
su poscion de equilibrio permanece en la nueva posicion Sn tendencia a apartarse
ni adgase delaposcioninicid.

Estabilidad estatica.
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Inestable. Estable. Indiferente.
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El mudle es un gemplo de edtabilidad edtética pogtiva, pues cuando e le edtire o

comprima, tratara de volver a su podcion de equilibrio pudiendo hacerlo con o sn
movimiento ondul&torio.

7.3. Edtabilidad dindmica

En d mundo de la aviacidon interesa conocer cua es € comportamiento del avion
durante & vueo y, por tanto, en movimiento. Por elo es comin hablar de estabilidad
dinamica para describir € tipo de movimiento con & que € avion reacciona a partir del
momento en que es apartado de su posicion de equilibrio.

Se denomina estabilidad dinamica a la forma en la que un cuerpo tiende a recuperar
un estado en equilibrio cuando por dguna perturbacion externa ha sido gpartado d. En
el caso que nos ocupa, es la tendencia del velero a recuperar la posicion de equilibrio
cuando por aguna perturbacion (ré&faga, turbulencia, accién en los mandos, etc.) ha sido
apartado de su estado de equilibrio (ver figura 7.3).

Estabilidad Dinamica.
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Fig. 7.3 Estabilidad dinamica

Al igud que la estabilided edtética, la estabilidad dinamica se dadfica en tres tipos
positiva, neutra'y negativa.



Edabilidad dinamica postiva se conddera dinamicamente estable 5 @ cuerpo que
gpartado de su estado de equilibrio tiende a acercarse a é. Por gemplo, s la
posicién de equilibrio tiende a recuperarse mediante oscilaciones, éstas son cada
vez de menor amplitud o convergentes.

Edabilidad dinamica negativa se conddera dindmicamente inestable d cuerpo que
gpatado de su estado de equilibrio tiende a dgase de €. Por gemplo, s €
movimiento drededor de la posicion de equilibrio es oscilatorio, éste posee cada
vez mayor amplitud y diverge.

Edabilidad dindmica neutra: se considera dinamicamente indiferente d cuerpo que
goatado de su edado de equilibrio permanece oscilante dSn  aenuarse ni
amplificarse entorno a etado en equilibrio. Por gemplo, s la posicion de
equilibrio tiende a recuperarse mediante oscilaciones, éstas mantienen una amplitud
constante.

Un amortiguador es un gemplo de estabilidad dindmica podtiva Al aplicar una
fuerza de compreson decribe un movimiento que tiende a edabilizarse en una
velocidad congante. Sin embargo, un mudle ided es dindmicamente neutro, puesto
que, cuando s aplica una fuerza de compreson describe un movimiento ondulatorio sin
variaciones en su amplitud. La figura 516 es un gemplo de edabilidad dinamica
inestable, mientras que lafigura5.14 es un gemplo de estabilidad dinamica estable.

Podria decirse que la estabilidad estética se refiere a las fuerzas que se desarrollan
dependiendo de la posicién del cuerpo, mientras que la estabilidad dindmica se refiere a
las que = desarrallan en funcidn de la velocided. Cuando un sstema tiene estabilidad
edtética positiva pero estabilidad dinamica neutra surge un movimiento oscilatorio.

Egtabilidad de longitudinal

La edabilidad longitudind se refiere d movimiento dd avidn sobre su ge
transversal (morro aribalabgo) y es la més importante porque determina en gran
medida las caracteristicas de cabeceo del mismo, particularmente las reativas a la
pérdida. Es bastante inseguro y poco confortable que un avion muedtre tendencia a
encabritarse 0 picar, sobretodo cuando nuestra atencion se encuentra ocupada en otra
cosa.

Estabilidad lateral

La estabilidad laterd se refiere a la mostrada por € avion sobre su ge longituding.
Un avion que tiende a volver a su posicion de aas niveladas después de que una rafaga
de viento levante 0 bagje una de ellas se dice que es laterd mente estable.

Una forma de controlar la edtabilidad laterd es mediante € éngulo diedro o la
flecha pogitiva de las das como & mosirado en lafigura 7.4.

S un planeador con diedro postivo esta ligeramente dabeado sn virar, dedizara
hacia d lado dd da més bga Tan pronto como dediza, € da bga esta volando a un
angulo de atague mayor y produce mas sustentacion, mientras que ocurre exactamente
lo contrario en @ da devada. Esto produce un efecto de aabeo hacia la posicion de das
horizontales que persste mientras exista un dedizamiento debido a desnive delas das.

Un efecto smilar se produce en un planeador con flecha postiva Cuando el
planeador dediza, una vison desde su ge verticd modraria que edta guifiando de tal
manera que d aire incide de forma méas perpendicular sobre € da caida que sobre @ aa
elevada. Esto provoca unamayor sustentacion del da caida haciendo que ésta se eleve.
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Fig. 7.4 Configuraciones estables |ateralmente.

Estabilidad direccional

La edtabilidad direcciona concierne d movimiento de avién sobre d ge verticd.
S d ge longitudind del aeroplano tiende a seguir la trayectoria de vudlo se dice que es
direccionalmente estable,

Todos los planeadores son estables con respecto a la guifiada. La estabilidad
direcciona estd4 gobernada por la cantidad de superficie ofrecida a una corriente de are
que ataca a un planeador desde un lado y por donde se hdla ubicada dicha superficie
con respecto a centro de gravedad del planeador. Si aun planeador en vuelo recto ago
lo hace girar hacia la izquierda sSn adabearse, de tal manera que d are en lugar de atecar
a planeador de frente lo hace en cierto angulo dd lado derecho. Esto provocara un
incremento de la presién en las superficies expuestas d ataque de la corriente de arey
probablemente aguna disminucion de la preson sobre € otro lado. Las superficies
laterales ubicadas delante del centro de gravedad, tdes como la nariz del planeador,
cabing, etc., d ser empujadas hacia la izquierda tienden a hacer virar d planeador aun
més hacia la izquierda, mientras que las superficies ubicadas detras del centro de
gravedad, como la parte poderior dd fusdge, timon, etc., tienden a hacer girar €
planeador hacia la derecha, es decir, a enfrentarlo con la corriente de are. Adviértase
gue no es Slo la superficie expuesta a la corriente de aire Sno su proximidad a centro
de gravedad lo que gobierna en gran medida € efecto de guifiada. El timén de direccion
se encuentra més lgjos de centro de gravedad, por 1o que en la préctica su efecto es
mayor, gobernando en mayor o menor medida la estabilidad direcciondl.

7.4. Maniobrabilided

Las caracteridicas de edtabilidad estéica y dindmica de un avion afectan
directamente a su maniobrabilidad. La edtabilidad y la maniobrabilidad son sempre
antagonicas, es decir, cuanto mas estable es un avidn peor es su maniobrabilidad.

La edtabilidad postiva, es decir, la capacidad de volver sin ninguna ayuda a una
determinada Stuacion de vuelo cuando se produce una perturbacion es una cudidad
muy deseable en un planeador. S por gemplo, @ morro cae por un golpe de viento un
planeador estable tiende por § S0l0 a recuperar la posicion de morro inicid sSn mayores
Cconsecuencias.

Por € contrario, un planeador inestable tendera sempre a apartarse de su estado de
equilibrio, pudiendo llegar a condituir una amenaza. En este caso, € velero tenderd a
goatarse sempre de su sSituacion de equilibrio y obligard d piloto a efectuar continuas




correcciones. Por gemplo, S € morro cae por dguna razon, € velero tendera apicar
cadavez mas amenos que d piloto entre en accion corrigiendo € movimiento.

Un planeador con edtabilidad neutra es admisble e incluso deseable en adgunos
casos, ya que esto sgnifica que s es perturbado en su vuelo continuara en @ nuevo
edado sn redizar ningln intento de corregirse a S mMisMo, pero tampoco SN mostrar
tendencia a amplificar la perturbacion. Es decir, s € morro del planeador baja por
agunarazdn, permanecera en esa actitud.

Un avidn puede ser estable o0 inestable de forma independiente entorno a su ge
transversal, longitudind o vertical. En la préctica no hay planeadores inestables, pero su
estabilidad alrededor de uno de los tres g es puede ser muy peguefia e incluso neutra.

Una excesva edtabilidad en cualquiera de los tres ges es dgo que procura evitarse.
Excesva edabilidad estética en d ge transversa frecuentemente implica inestabilidad
dindmica que conlleva a una necesidad mayor de actuacion sobre los controles. Una
excesva edabilidad lateral implica pobre respuesta de los derones y una gran inercia d
adabeo. Mientras que excesva edabilidad direcciona puede sgnificar inestabilidad en
espird.

7.5. Centrado

La posicion dd centro de gravedad y la dd centro de presiones (donde se corsidera
golicada la resultante aerodinamica) determinan la poscion dd ge transversd  ded
velero sobre d cud ocurre € movimiento de picado o encabritado, |0 que afecta
directamente ala estabilidad longitudind.

Con d centro de gravedad y € centro de presones Stuados en  mismo punto se
consderaque @ velero tiene una estabilidad nula (figura 7.5 B).

S d centro de gravedad se Sitda por detras del centro de presiones se produce un
momento de cabeceo que tiende a encabritar d velero y lo convierte en muy inestable
con tendencia ala entrada en pérdida (figura 7.5 C).

S € centro de gravedad se Stua por delante del centro de presiones (la mayoria de
los aviones estan centrados ligeramente asi) se produce un momento de cabeceo que
tiende a picar d avion. Serd necesaria tirar més de la paanca (timén de profundidad)
para despegar y paramantener € vuelo horizontd (figura7.5 A).

Fig. 7.5 Posicion del centro de gravedad respecto al centro de presiones.

No obstante, hay que tener en cuenta que € centro de presiones no es un punto fijo,
Sno que se desplaza ligaramente d variar d angulo de aague. A mayor angulo de
ataque € centro de presiones se addanta S por gemplo, un factor externo como una
rffaga de viento deva € morro dd veeo, € éangulo de aague se incrementa
aumentando la fuerza de sugtentacion y desplazando € centro de presiones se hacia
addante, de ta manera que € morro tiende a eevarse aun més. Por lo tanto, un da por
s misma es inetable con rdacién d ge transversd. Para hacerla estable e utiliza d
estabilizador de cola.

El estabilizador de cola condgste en un perfil Stuado en un punto dgado de centro
de gravedad. Para que d planeador sea estable longitudindmente, la fuerza que gerza la
cola tiene que tener un vaor y un comportamiento determinado. S por gemplo, por



causas externas se incrementa @ angulo de atague, la fuerza gercida por & estabilizador
se debe incrementar o suficiente como para desplazar € centro de presiones hacia atrés
y provocar una tendencia a reducir € angulo de ataque hasta € vaor inicid. ESo se
consigue con @ decdae que no es més que dar a edabilizador horizontal de cola un
angulo de incidencia menor que @ de las das. Como gemplo, supongamos que un
planeador esta volando en equilibrio con sus aas a un angulo de ataque de 4°y su colaa
2°. Edo dgnifica que hay una preson hacia ariba en la cola Una réfaga incrementa
momentaneamente & angulo de ataque en 2°. El dngulo de ataque del aa es ahora de 6°,
incrementandose € angulo de atagque un 50%. El dngulo de aague de la cola sn
embargo, aumenta un 100% a pasar de 2° a 4° HE incremento de la fuerza de
sustentacion es consderablemente mayor en d estabilizador de cola que en las das, lo
cud produce una tendencia a bgar € morro dd planeador hacia € vaor origina dd
angulo de atague.

Otra ventgja del decdge del estabilizador es que propicia que € morro caiga hacia
abgo d entrar & planeador en pérdida, lo cua ayuda a su recuperacion. De esta manera
cuando un excesivo angulo de atague dga las das Sn sugtentacion suficiente, la cola
sigue teniendo sustentacion, haciendo que € avidn caiga de morro y sea mas fadl la
recuperacion de la pérdida.

El centro de gravedad puede variar ligeramente segin € peso dd piloto, las
reparaciones efectuadas, etc., teniendo un gran efecto en la estabilidad. Su posicidn
viene tabulada por d fabricante, lo mismo que sus limites de desplazamiento, la carga
maxima permitida, ec... y es imperativo para un Optimo control y estabilidad dd
planeador que & Centro de Gravedad se mantenga dentro de los limites permitidos por
su disefiador, pues de lo contrario podria provocar serios problemas en € control y
edabilidad ddl avion. Podria ser peligroso volar un planeador con una carga que exceda
los limites impuestos y para evitarlo cada planeador tiene en su cabina una indicacion
que establece |0s pesos maximo y minimo del piloto.



8. CURVA POLAR

8.1 Polar del planeador

Se conoce como la curva polar a la representacion gréfica de las prestaciones de
planeo en condiciones idedes de are en cdma, vueo rectilineo y una determinada
carga dar. La curva polar representa para cada angulo de ataque la relacion distancia
avanzada por € planeador con respecto a la dtura perdida L/D, es decir, la tasa de
descenso.

S d cociente L/D = multiplica y divide € tiempo, se obtiene una forma dterntiva
completamente equivaente expresada en veocidades (velocidad de avance vs.
velocidad de caida) que frecuentemente se utiliza para representar la curva polar.

A cada configuracion del avion (carga aar / centro de gravedad), le corresponde
una Unica curva polar que determinard su velocidad de perdida, su velocidad de minimo
descenso 0 su velocidad de maximo rendimiento (fineza).

La polar de un planeador indica la tasa de caida correspondiente a cada velocidad
de vuelo. Se representa en unos ges de coordenadas cartesianos en los que se establece
la velocidad de vuelo en € ge postivo de las abscisas (generdmente expresadas en
km/h), y la veocidad verticd de descenso en @ e negatlivo de las ordenadas
(normamente expresadas en nV/s), ver figura8.1.

Polar de velocidades.

50 100 150 200
o i Loy |

N

|
1

|
|
|
i

e —f—— =

|
5 y— - — =
mie./acg

Fia, &.41
Fig. 8.1 Curvapolar de velocidades

L os puntos principaes de la curva polar de un planeador son:

-P1: (Veocidad de pérdida), indica la velocidad por debgo de la cud € ada entra
en pé&dida y dga de producir sustentacion. Coincide con d extremo
izquierdo de lacurva

-P2: (Tasa de caida ninima), es  punto de la curva que indica la velocidad de
vudo a la que d planeador pierde menos dtura Se hdla trazando una
tangente horizonta desde € punto mas dto de la polar hasta € €e de
ordenadas. Manteniendo esta velocidad, € vuelo tendria la maxima duracion
S no se atraviesan ascendencias ni descendencias.

-P3: (Velocidad de maxima €ficiencia), corresponde a la velocidad de vudo a la
que € planeador cubre la maxima distancia con la dtura disponible. Se
obtiene trazando desde € origen de coordenadas la linea tangente ala polar.

La curva polar dd planeador la proporciona @ fabricante y figura en d manud de
aparato.



Un edudio detenido de la polar del planeador permitira determinar la velocidad
idonea cuando las condiciones no son las idedles. Fundamentamente, cuando se entra
en una zona en la que las condiciones son desfavorables interesa aumentar la velocidad
dd planeador para sdir rgpido de dicha zona. Por d contrario, interesa reducir la
velocidad d entrar en una zona en la que las condiciones son favorables con la findidad
de permanecer en dla & mayor tiempo posible. Esto queda claramente representado en
lacurvapolar.

El caso de tener viento de cara equivde a desplazar la curva polar horizonta mente
hecia la izquierda la misma cantidad que la magnitud de viento de cara Andogamente
se desplaza la polar haciala derecha cuando € viento es de cola.

Por otro lado, € caso de atravesar una corriente ascendente equivale a desplazar la
curva polar verticamente hacia ariba la misma magnitud que la veocidad de la
corriente ascendente. De forma smilar, se desplaza la polar hacia abgo cuando se
atraviesa una corriente descendente.

8.2 Codficiente de planeo

Un planeador en vuelo estable desciende sempre por una pendiente dada segin un
angulo de planeo (angulo formado por la trayectoria descrita por € planeador con
respecto a la horizonta, ver figura 8.2). De todos los angulos de planeo admisibles, cada
planeador posee un angulo de planeo minimo segin € cud se recorre la maxima
disancia posble con la dtura disponible. A edta tasa de descenso se la denomina
coeficiente de planeo y es caracterigtica de cada planeador.
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Fig. 8.2 Angulo de planeo

El coeficiente de planeo tedrico de un planeador, generdmente expresado como un
cociente (30:1, 40:1, 45:1, ...), e obtiene dd punto de maxima eficiencia de su polar
(P3) e indica d avance maximo por unidad de caida. S las unidades son metros, un
coeficiente 45:1 indicard que € planeador avanzara 45 metros por cada metro
descendido.

S se traza una recta desde € origen que pase entre @ punto de velocidad de pérdida
(P1) y d punto maxima eficiencia (P3), la recta cortard a la polar por dos stios. Esto
ggnifica que la misma senda de planeo, y por tanto distancia recorrida, se puede
conseguir a dos velocidades ditintas.

8.3 Pesolvelocidad/curva polar

Es posble modificar las prestaciones de un planeador, y por consiguiente su polar,
a fin de adecuarlo a las condiciones dd dia Para dlo, se varia d vaor de su cargadar




(lastre). S se aumenta € peso totd del velero, la componente de su peso pardela a la
senda de planeo aumentard de magnitud, aumentando como consecuencia la velocidad
y, por tanto, la distancia que puede recorrer en un mismo periodo de tiempo.

En la curva polar, d efecto de ladrar d velero implica tradadar la curva hacia la
derecha sguiendo la tangente de méximo planeo (se mantiene @ coeficiente de planeo)
como se muedtra en la figura 8.3. ESto significa que s dos planeadores idénticos con
diferente carga dar (pilotos de peso diferente, lastre liquido, etc.) vuelan con d mismo
angulo de aague, la pendiente de su senda de planeo sera idéntica pero d més pesado
descendera por ellaamayor velocidad.

Por otro lado, @ desplazamiento de la curva polar hacia la derecha implica un
aumento de la velocidad de perdida, de minimo descenso y de maxima eficiencia

Como contrgpartida, d aumentar la carga dar las prestaciones ascensondes de
velero se veran mermadas. Al verse obligado a volar a nayor velocidad y, por lo tanto,
a virar con un radio de giro minimo mayor, no podra gorovechar las témicas tan
eficientemente, no dendo una tactica recomendable en dias de térmicas débiles.
Asmismo, durante un virge € radio de giro aumenta para un dabeo fijo.

Carga alar y Curva Polar

8o 1 e 200
| | | | | | |

EBw\a carga slar A

ASLE carga alar

III'!'LI.J'Hq.
Fig. .11
Fig. 8.3 Cargaaar y curvapolar



9. GLOSARIO

Alargamiento

Es la relacion de aspecto de las das. Es € cociente de la Envergadura por la
Cuerda Media Aerodinamica. Este es un vaor que proporciona de manera aproximada
la tedrica dficiencia de la planta dar, sendo éta mayor cuanto mayor sea €
dargamiento.

Envergadur a

Alargamien to = _
CuerdaMedia

Cuerda Media Aerodindmica
Eslamediaentrela cuerdaen laraiz dd dao encastrey lacuerdaen d margind.

(Cuerda Rai z + Cuerda Mar gind )
2

CMA.=

Diedro
Angulo etre las das o semiplanos y @ de transversd dd velero. Es positivo
cuando las dastienen formade V y negativo S estén d reves.

Encadre
Esd punto de union dd daen con d fusdge (raiz de da).

Envergadura
Es la digancia entre los marginales de las das. Es ademés una de las principdes
caracterigticas que definen y diferenciaalos veleros en diferentes clases:
- Clase CLUB :=15m
- Clase STANDARD : = 15m + Tren retractil
- Clase CARRERA  :=15m+ Haps
- Clase OPEN :>15m

Estrechamiento
Eslardacion entre lacuerdaen d encadtre (raiz) del day lacuerdaen d margind.

Edrechamiento = Cuerdaend Mag!nd
Cuerda enlaRaiz

El estrechamiento est4 relacionado con la estabilidad dd da d determinar donde se
stia d punto en d que empieza d desprendimiento de la capa limite cuando d da
iniciasu entrada en pérdida

Cuando d angulo de atague aumenta hasta llegar d vaor cercano d de sustentacion
nula para d perfil, la capa limite empieza a separarse del extrados del da en un punto de
su borde de fuga. El desprendimiento se extiende sobre la superficie desde ese punto de
forma concéntrica de mismo modo que se propagan las ondas en € agua. Cuando €
desprendimiento afecta alatotdidad del extrados se dice que d daesta en pérdida

S d punto en d que se inicia d desprendimiento se Stla cercano a la zona del
derdn es posble que s pierda € control del dabeo de velero con € consguiente
peligro de la entrada en barrena.



En un da rectangular (Estrechamiento = 1), € punto de desprendimiento se Stla
entorno a un 40% de la envergadura desde  margind, 1o que permite una correccidon a
tiempo cuando € desprendimiento se ha iniciado, ya que la zona dd deron tarda ago
mas en verse afectada por la propagacion. Cuanto mayor sea la ‘trapezoiddidad” dd da
(Estrechamiento < 1) més algado estard € punto de la raiz, y por tanto antes se vera
afectado e aerdn por la propagacion del desprendimiento.

Incidencia
Se denomina dngulo de incidencia d angulo que forma la cuerda dd perfil respecto
a gelongitudind de velero.

Superficie Alar
Comprende la superficie de las das del velero contando con la parte cubierta por
fusdge. Paracdcularla

Sup. Alar = Cuerda Media - Envergadu ra

Torsién geométrica

Es la disminucién progresva de angulo de aague que sufre la cuerda dd pefil a
medida que se avanza hacia € extremo dd da.

Es una solucién estructura para asegurar € gobierno del velero en angulos de
ataque elevados, ya que retarda la entrada en pérdida de la zona del aa donde se
encuentra € aeron una vez que la raiz dd aa ya esta en pérdida Por contra, a dta
velocidad y cuando la raiz de da vuea con angulos de aague proximos a 0° los
extremos lo hacen con angulo negativo, llegando a producir sustentacién negativa y
flexiones etructurdesinversas alaraiz.
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